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Общая характеристика работы

Актуальность и степень разработанности темы. Во время экс
плуатации Международной космической станции (МКС) для проведения
таких динамических операций, как коррекции орбит, сближение с корабля
ми снабжения, необходимо выполнять развороты станции на большие углы.
Количество таких манёвров в зависимости от этапа эксплуатации МКС
может достигать десяти и более в год. Переориентация такой крупногаба
ритной конструкции неосуществима без интенсивной работы двигательной
установки, что приводит к большому расходу топлива.

Проведение переориентаций МКС под управлением российского сег
мента (РС) осуществляется при помощи двигателей ориентации (ДО) под
управлением бортовых алгоритмов служебного модуля (СМ). Разворот вы
полняется по кратчайшей траектории вокруг оси эйлерова поворота между
текущей и конечной ориентацией МКС. Например, при развороте МКС
на угол ≈ 180∘ по рысканью вокруг местной вертикали расход топлива
превышает 50 кг, а количество срабатываний ДО достигает ≈ 2000.

Отсутствие в бортовых алгоритмах управления РС возможности оп
тимально осуществлять переориентацию станции на большие углы привело
к необходимости разработки таких алгоритмов. Высокая стоимость достав
ки топлива, поставляемого транспортными грузовыми кораблями (ТГК)
«Прогресс» три раза в год, приводит, соответственно, к высокой стоимости
самого топлива. Также следует отметить, что ресурс ДО СМ ограничен,
поэтому необходимо по возможности сокращать их количество включений
и длительность работы. Учитывая то, что СМ находится в составе россий
ского сегмента МКС с 2000 г., сохранение ресурса двигателей и экономия
топлива являются важными задачами, стоящими перед российскими раз
работчиками программного обеспечения систем управления движением и
навигации (СУДН) космических аппаратов (КА). Необходимо заметить,
что программный компонент поиска траекторий, оптимизирующих расход
топлива, может быть применён не только для МКС, а также для других
перспективных орбитальных станций, например, планируемой российской
орбитальной космической станции или лунной орбитальной станции, где
задача экономии топлива и ресурса ДО становится ещё более актуальной.

В работах отечественных и зарубежных авторов часто исследуют
ся решения задачи оптимальной по быстродействию и расходу топлива
переориентации КА, но часто при рассмотрении частных случаев разворо
тов вокруг оси Эйлера. Многими авторами упоминалось, что получение
аналитического решения задачи оптимизации могло бы предоставить воз
можность его применения в бортовых алгоритмах КА, но на текущий
момент такие решения найдены лишь при определённых допущениях, на
пример, при осевой симметрии КА. На орбитальной станции «Мир» для
сокращения расхода топлива в течение разворотов было использовано
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подобное допущение для компонент матрицы тензора инерции. Амери
канскими специалистами в 2006 г. был разработан и применён разворот
МКС только на силовых гироскопах. А в 2007 г. был разработан ме
тод выполнения разворотов МКС через механизм разгрузки гиродинов с
использованием двигателей РС. Используя этот способ управления, раз
вороты МКС под управлением американского сегмента проводятся по
заранее рассчитанной траектории.

В связи с невозможностью решения задачи оптимального разворота
на мощностях бортового компьютера СМ было предложено использовать
механизм отслеживания заданной с Земли траектории разворота. Для
этого был разработан программный компонент СУДН, использующий зара
нее рассчитанную на Земле последовательность кватернионов ориентации
станции, которая оптимизирует расход топлива.

Объектом исследования является переориентация крупногабарит
ной космической конструкции на большие углы.

Предметом исследования являются оптимальные по расходу
топлива траектории переориентации крупногабаритной космической кон
струкции на большие углы с использованием двигателей ориентации и
гравитационного момента сил.

Целью данной работы является осуществление оптимальных по рас
ходу топлива разворотов крупногабаритной космической конструкции при
помощи двигателей ориентации с использованием имеющихся возможно
стей системы управления движением на примере МКС. Для оптимизации
расхода топлива предлагается использовать модель воздействия на МКС
момента сил гравитации, а для верификации полученных траекторий так
же использовать модель воздействия аэродинамического момента сил.

Цель достигалась путём сведения к нескольким задачам:
1. Описать математическую модель углового движения орбитальной

станции в виде кинематического и динамического уравнений.
2. Описать возмущающие моменты сил, такие как управляющие

моменты сил, создаваемые двигателями ориентации, аэродинами
ческий и гравитационный моменты сил, действующие на конструк
цию орбитальной станции. Оценить величину и необходимость
учёта гравитационного и аэродинамического моментов сил на
динамику углового движения крупногабаритной космической кон
струкции.

3. Описать модель нагрузок на элементы конструкции КА для оцен
ки величин возникающих нагрузок на критические элементы,
такие как крепления солнечных батарей, радиаторов, стыковоч
ные узлы модулей и транспортных космических кораблей.

4. Исследовать возможности численного решения задачи оптималь
ной по расходу топлива переориентации КА.
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5. Разработать программный компонент поиска оптимальных по рас
ходу топлива траекторий переориентации орбитальной станции в
виде последовательности кватернионов и в виде циклограмм вклю
чений двигателей. Провести анализ возможности использования
циклограмм включений двигателей для проведения оптимальных
разворотов, учитывая возможные ошибки в исходных данных и
возникающие нагрузки в моменты работы ДО при выключенной
логике Pulse-Train.

6. Синтезировать траектории для определённой конфигурации МКС
и начальных условий, провести статистическое моделирование и
их верификацию на наземном комплексе отработки для дальней
шего проведения лётных испытаний.

Научная новизна: разработан алгоритм поиска оптимальных тра
екторий разворота МКС при управлении ориентацией на ДО при помощи
псевдоспектральных методов. Новизна диссертационной работы сводится
к следующему:

1. Впервые среди разработчиков программного обеспечения управле
ния движением КА были применены псевдоспектральные методы
для приведения оптимизационных задач управления переориен
тацией при помощи реактивных двигателей, имеющих релейную
выходную характеристику, к задачам нелинейного математическо
го программирования (НЛП), которые в дальнейшем могут быть
решены численно.

2. Получен ряд траекторий переориентации орбитальной станции,
оптимизирующих расход топлива и сокращающих количество
включений двигателей для сохранения их ресурса, которые были
впервые применены на МКС под управлением российского сегмен
та.

3. Получены циклограммы включений двигателей для выполнения
пространственных манёвров и оценки возникающих нагрузок на
критические элементы конструкции во время проведения опти
мального разворота.

Практическая значимость работы заключается в существенном
сокращении расхода топлива и в экономии ресурса реактивных двигателей
при переориентациях МКС по сравнению с используемыми бортовыми ал
горитмами управления ориентацией СУДН РС МКС, которые производят
пространственный разворот по кратчайшей траектории вокруг оси эйле
рова поворота между исходным и требуемым положениями ориентации.
Такие манёвры требуют количество топлива не менее 50 кг при развороте
на ≈ 180∘ по рысканью, a количество включений достигает ≈ 2000. Ре
сурс двигателей имеет ограничения, как по общей длительности работы,
так и по суммарному количеству включений. Таким образом, сохранение
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ресурса двигателей и экономия дорогостоящего топлива определяют прак
тическую значимость работы.

Методология и методы исследования. Задача нахождения тра
ектории оптимального углового движения сводится к задаче минимизации
функционала, связанного со временем работы двигателей, а значит и с рас
ходом топлива, затрачиваемого на их работу. При этом уравнениями связи
являются уравнения вращательного движения твёрдого тела. Описывае
мая задача имеет большое количество неизвестных переменных, поэтому
для ее решения предлагается использовать численные методы. В работе
разрабатываются два метода, позволяющие численно решать задачу опти
мального управления. В обоих методах применяются псевдоспектральные
методы для приведения задачи оптимального управления к задаче НЛП.
Получаемые дискретизированные задачи могут быть решены при помощи
известных решателей подобных задач, например, метод последовательного
квадратичного программирования или метод внутренней точки.

Для верификации траекторий, рассчитанных при помощи разрабо
танного программного компонента, были использованы моделирующие
комплексы, разработанные специалистами ПАО «РКК «Энергия». В них
используются бортовые алгоритмы СУДН МКС, модели движения центра
масс и вокруг центра масс, модели исполнительных органов — двигателей
и гиродинов, модели датчиковой аппаратуры, а также модели воздействия
окружающей среды.

Основные положения, выносимые на защиту:

1. Разработан программный компонент для поиска оптимальных по
расходу топлива траекторий, основанный на использовании псев
доспектральных методов Лобатто и Радау для преобразования
оптимизационной задачи к задаче НЛП.

2. Получены различные типы траекторий в виде последовательно
сти кватернионов ориентации, оптимизирующие расход топлива и
количество включений двигателей ориентации и обеспечивающие
разворот МКС на угол ≈ 180∘ по рысканью при разных наборах
используемых ДО.

3. На основе оптимальных траекторий были получены циклограммы
включений двигателей, обеспечивающие разворот МКС на угол
≈ 180∘ по рысканью, для которых достаточно пяти включений
двигателей суммарно по всем каналам управления.

Достоверность полученных результатов обеспечивается проведён
ными лётными испытаниями разработанных траекторий разворотов на
МКС в рамках космического эксперимента. Результаты анализа телемет
рической информации (ТМИ) показали значительную экономию потрачен
ного топлива по сравнению с разворотами, проводимыми под штатным
управлением РС МКС.
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Апробация работы. Результаты, представленные в работе, методы
и алгоритмы докладывались, обсуждались и получили одобрение специа
листов на следующих конференциях:

1. XVIII, XIX, XX, XXI, XXIII конференции молодых учёных
«Навигация и управление движением» (2016-2019 гг. и 2021 г.,
г. Санкт-Петербург);

2. 51-е научные чтения памяти К.Э. Циолковского (20-22 сентября
2016 г., г. Калуга);

3. 59 и 60 научные конференция МФТИ (2016 г. и 2017 г.,
г. Москва-г. Долгопрудный);

4. XLI, XLII Академические чтения по космонавтике, посвящённые
памяти академика С.П. Королёва (2017 г. и 2018 г., г. Москва);

5. XXI научно-техническая конференция молодых учёных и специа
листов «РКК «Энергия» (30 октября-3 ноября 2017 г., г. Королёв);

6. Семинар по механике космического полета им. В.А. Егорова на
механико-математическом факультете МГУ (2017 г. и 2020 г.,
г. Москва);

7. Ежегодный конкурс научно-технических работ молодых учёных и
специалистов им. С.П. Королёва, (2017 г. и 2018 г., г. Королёв);

8. Юбилейная XXV и XXVIII Санкт-Петербургская международ
ная конференция по интегрированным навигационным системам
(2018 г. и 2021 г., г. Санкт-Петербург);

9. 4-ая, 5-ая и 6-ая Всероссийские молодёжные научно-практические
конференции «Орбита молодёжи» (2018-2020 гг., г. Красноярск,
г. Санкт-Петербург, г. Пермь).

Личный вклад. Результаты, полученные в рамках диссертационной
работы, являются оригинальными. Они были получены лично автором или
при его участии. Автором выполнено следующее:

1. описана математическая модель углового движения орбитальной
станции в виде кинематического и динамического уравнений с учё
том возмущающих и управляющего моментов сил;

2. поставлена задача поиска оптимальной по расходу топлива траек
тории переориентации орбитальной станции;

3. задача оптимального управления была преобразована в зада
чу нелинейного математического программирования при помощи
псевдоспектральных методов Лобатто и Радау;

4. разработан программный компонент для поиска оптимальных по
расходу топлива траекторий переориентаций орбитальной стан
ции, а также для поиска оптимальных циклограмм включений
двигателей;

5. получены оптимальные траектории переориентаций для МКС,
проведено статистическое моделирование траекторий, проведена
верификация траекторий на наземном комплексе отработки;
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6. получены оптимальные циклограммы включений двигателей для
выполнения переориентаций МКС, проведён анализ возникающих
нагрузок на конструкцию при их использовании, проведён анализ
возможности их использования посредством статистического мо
делирования;

7. подготовлены исходные данные для осуществления космического
эксперимента «МКС-Разворот», проводимого при непосредствен
ном участии автора, в течение которого были успешно использова
ны рассмотренные в диссертации траектории;

8. проведён анализ результатов лётных испытаний разработанных
траекторий.

Публикации. Наиболее значимые достижения по теме исследования
представлены в 20 публикациях, 4 из которых изданы в журналах, рекомен
дованных ВАК, 2— в периодических научных журналах, индексируемых
Scopus, 14 — в тезисах докладов и в сборниках статей конференций.

Объем и структура работы. Диссертация состоит из введения,
трёх глав, заключения и одного приложения. Полный объём диссертации
составляет 153 страницы, включая 44 рисунка и 23 таблицы. Список лите
ратуры содержит 81 наименование.

Содержание работы

Во введении обоснована актуальность темы исследований. Сформу
лирована цель работы и задачи, которые необходимо было выполнить для
достижения цели. Излагается научная новизна, практическая значимость,
методы исследований. Сформулированы основные положения, выносимые
на защиту, и обоснована достоверность полученных результатов.

Первая глава посвящена описанию математических моделей углово
го движения КА, окружающей среды, нагрузок на элементы конструкции,
а также постановке задачи поиска оптимальных по расходу топлива тра
екторий переориентации.

Для того чтобы сформулировать задачу оптимального управления
ориентацией были представлены используемые системы координат для
описания уравнений движения КА, которыми являются орбитальная си
стема координат (ОСК) и связанная с КА система координат (ССК).

Для описания углового движения были использованы уравнения
Пуассона и Эйлера:

q̇ =
1

2
(q ∘ �̄� − �̄�𝑜𝑟𝑏 ∘ q), (1) �̇� = J−1 (− [𝜔 × J𝜔] +M) , (2)

где q— кватернион ориентации ССК относительно ОСК, 𝜔 — вектор абсо
лютной угловой скорости КА в проекциях на оси ССК и его расширение �̄�,
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�̄�𝑜𝑟𝑏 — расширение вектора угловой скорости вращения ОСК вокруг Зем
ли, ∘— обозначение кватернионного произведения, J— матрица тензора
инерции КА, ×— обозначение векторного произведения, M— вектор сум
марного момента сил, действующего на КА.

На КА действует момент сил M, состоящий из внешнего момента
сил M𝑒𝑥𝑡, вызванного окружающей средой, и управляющего момента сил
M𝑢, создаваемый ДО:

M = M𝑒𝑥𝑡 +M𝑢.

На околоземной орбите на КА в преобладающей степени действуют
гравитационный M𝑔𝑟𝑎𝑣 и аэродинамический M𝑎𝑒𝑟 моменты сил. В настоя
щее время МКС — сложная конструкция, форма которой непрерывно изме
няется из-за вращающихся солнечных батарей и радиаторов охлаждения.
Поэтому учёт аэродинамических моментов сил, действующих на орбиталь
ную станцию, является нелёгкой задачей. Аэродинамический момент сил
для КА можно рассчитывать по упрощённой зеркально-диффузной модели
обтекания набегающим потоком. В основу алгоритма положена расчётная
схема, реализующая так называемую зеркально-диффузную аэродинами
ческую модель обтекания свободномолекулярным потоком набегающих
частиц. Основная идея описываемой модели состоит в том, что некоторая
доля молекул воздушного потока испытывает абсолютно упругий удар, а
оставшаяся доля - абсолютно неупругий удар с элементами конструкции
КА. Коэффициент диффузности 𝑑 определяет разделение потока на эти
две составляющие. Также для снижения сложности расчёта аэродинами
ческих характеристик элементы конструкции с некоторым приближением
заменяются тремя плоскостями — элементарными панелями. Таким обра
зом, запишем M𝑒𝑥𝑡:

M𝑒𝑥𝑡 = 3
(︀
𝜔𝑜𝑟𝑏

)︀2
[j× Jj]⏟  ⏞  

M𝑔𝑟𝑎𝑣

+
1

2
𝜌𝑉 2𝑆𝑥𝑎𝑝𝐿𝑥𝑎𝑝

𝑁∑︁
𝑖=1

C𝑇
𝑖⏟  ⏞  

M𝑎𝑒𝑟

,

где 𝜔𝑜𝑟𝑏 — модуль вектора угловой скорости орбитального движения, j—
орт направления местной вертикали в связанном базисе КА, скалярные
величины 𝜌 и 𝑉 — плотность набегающего потока воздуха и его скорость от
носительно КА, C𝑇

𝑖 — вектор аэродинамических коэффициентов моментов
сил для элементарной панели 𝑖, 𝑆𝑥𝑎𝑝 — характерная площадь КА, 𝐿𝑥𝑎𝑝 —
характерный размер КА, 𝑁 — количество элементарных панелей.

Управляющий момент сил будет создаваться при помощи ДО. Пусть
на КА создаются моменты сил по шести каналам управления: ±крен (К),
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±рысканье (Р), ±тангаж (Т). Тогда запишем матрицу управления T𝑡ℎ раз
мерности 6× 3, 6-вектор управления u и управляющий момент сил T𝑢:

T𝑡ℎ =
(︀
T+𝐾 T+𝑃 T+𝑇 T−𝐾 T−𝑃 T−𝑇

)︀
,

u =
(︀
𝑢+𝐾 𝑢+𝑃 𝑢+𝑇 𝑢−𝐾 𝑢−𝑃 𝑢−𝑇

)︀𝑇
,

M𝑢 = T𝑡ℎu,

где столбцы матрицы управления — это векторы моментов сил, создава
емых ДО по каждому из каналов управления, а компоненты вектора
управления u находятся в диапазоне [0, 1].

Для исследования нагрузок на элементы конструкции МКС, обладаю
щую упругими свойствами, было использовано программное обеспечение,
разработанное специалистами ПАО «РКК «Энергия», основанное на мо
дальной форме упругой модели КА. Для того, чтобы вычислить величины
нагрузок на критические интерфейсы конструкции КА в общем случае
необходимо найти мгновенные значения нагрузок в некотором наборе уз
лов конечно-элементной модели КА. Определим вектор LD(𝑡)— полный
вектор текущих нагрузок, где компонентами являются силы или моменты
сил. Рассматриваемая модель основывается на преобразующей матрице на
грузок LTM, обеспечивающая линейную зависимость между нагрузками
LD(𝑡) и текущими обобщёнными координатами 𝜁 упругих колебаний:

LD(𝑡) = LTM · 𝜁(𝑡).

Основной целью работы является создание алгоритма поиска оп
тимальных по расходу топлива разворотов МКС на большие углы с
использованием ДО РС МКС и учитывающего влияние окружающей
среды. Время разворота будет фиксированным, начальная и конечная
ориентации будут равны равновесным. Для проведения оптимального раз
ворота будет использоваться гравитационный момент сил для сокращения
суммарного времени работы ДО и уменьшения расхода топлива. В даль
нейшем при постановке задачи оптимального управления МКС будет
описываться как твёрдое тело, а величина тяг, создаваемых двигателями,
может изменяться непрерывно.

Функционал Φ требуется определить так, чтобы он был связан с рас
ходом топлива. В нашем случае требуется сократить суммарное время
работы ДО по каждому из каналов управления. Для этого можно взять
интеграл от компонентов вектора управления u:

Φ =

∫︁ 𝑡𝑓

𝑡0

u𝑇u 𝑑𝑡, (3) Φ =

∫︁ 𝑡𝑓

𝑡0

6∑︁
𝑖=1

𝑢𝑖 𝑑𝑡. (4)

Функционал (3) является квадратичным. Он даёт следующее преимуще
ство — при решении задачи функция угловой скорости и ориентации будут

10



иметь непрерывные производные на всем временном промежутке. Функ
ционал (4) имеет следующий смысл — если его умножить на мгновенный
массовый расход 𝑄𝑀 [кг/с], то получим затраченное количество топлива.

Ранее были представлены кинематическое (1) и динамическое (2)
уравнения движения, которые должны выполняться в течение всего ма
нёвра переориентации МКС. Они составят систему уравнений, которые
будут из себя представлять уравнения связи при решении задачи оптими
зации. Граничными условиями задачи являются начальный и конечный
кватернионы ориентации МКС относительно ОСК, и начальный и ко
нечный векторы угловой скорости МКС относительно ССК. В качестве
ограничений на переменные, которые будут выполняться на всём времен
ном отрезке, являются норма кватернионов равная «1» и ограничения на
компоненты вектора управления, упомянутые выше.

Определив функционалы (3 и 4), уравнения движения (1 и 2),
граничные условия, траекторные ограничения сформулируем задачу оп
тимизации:

𝑚𝑖𝑛 Φ =

∫︁ 𝑡𝑓

𝑡0

u𝑇u 𝑑𝑡 или 𝑚𝑖𝑛 Φ =

∫︁ 𝑡𝑓

𝑡0

6∑︁
𝑖=1

𝑢𝑖 𝑑𝑡,

q̇ =
1

2
(q ∘ �̄� − �̄�𝑜𝑟𝑏 ∘ q), ∀𝑡 ∈ [𝑡0, 𝑡𝑓 ] ,

�̇� = J−1
(︀
− [𝜔 × J𝜔] +M𝑒𝑥𝑡 +T𝑡ℎu

)︀
, ∀𝑡 ∈ [𝑡0, 𝑡𝑓 ] ,

‖q‖ = 1, 𝑡 ∈ [𝑡0, 𝑡𝑓 ] ,

0 ⩽ 𝑢𝑖 ⩽ 1, 𝑖 = 1, . . . , 6, 𝑡 ∈ [𝑡0, 𝑡𝑓 ] ,

q0 = q𝑇𝐸𝐴
0 , �̄�0 = q̃𝑇𝐸𝐴

0 ∘ �̄�𝑜𝑟𝑏 ∘ q𝑇𝐸𝐴
0 ,

q𝑓 = q𝑇𝐸𝐴
𝑓 , �̄�𝑓 = q̃𝑇𝐸𝐴

𝑓 ∘ �̄�𝑜𝑟𝑏 ∘ q𝑇𝐸𝐴
𝑓 ,

(5)

где индексы «0» и «𝑓» обозначают начальную и конечную точку тра
ектории, соответствующие моментам времени 𝑡0 и 𝑡𝑓 , 𝑢𝑖 — компоненты
вектора u, q𝑇𝐸𝐴 — кватернион равновесной ориентации, q̃𝑇𝐸𝐴 — сопряжён
ный кватернион к q𝑇𝐸𝐴.

Вторая глава посвящена псевдоспектральным методам Лобатто и
Радау, используемым в работе для аппроксимации непрерывных функ
ций. При таком подходе уравнения вращательного движения, которыми
являются дифференциальные уравнения первого порядка, составят систе
му уравнений связи между значениями кватернионов ориентации, угловой
скорости и значениями вектора управления в конечном наборе точек.
Требуемые граничные условия и траекторные ограничения, налагаемые
на переменные функции состояния и вектор управления, преобразуются
в условия, выполняемые в узловых точках, и дополнят систему уравне
ний. Таким образом, поставленная задача поиска функций, доставляющих
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минимум функционалу, переформулируется в задачу нелинейного матема
тического программирования, которая может быть решена численно.

Постановку задачи (5) с функционалом (3) преобразуем к задаче
НЛП при помощи псевдоспектрального метода Лобатто, преобразовав
уравнения движения, траекторные ограничения, граничные условия к па
раметрическому виду, а интегрирование функционала будем производить
при помощи правила Гаусса-Лобатто:

𝑚𝑖𝑛 Φ =
(𝑡𝑓 − 𝑡0)

2

𝑁∑︁
𝑖=0

u𝑇
𝑖 u𝑖𝑤

𝐿
𝑖 ,

2

(𝑡𝑓 − 𝑡0)

𝑁∑︁
𝑖=0

D𝐿
𝑘𝑖q𝑖 =

1

2
(q𝑘 ∘ �̄�𝑘 − �̄�𝑜𝑟𝑏

𝑘 ∘ q𝑘), 𝑘 = 0, . . . ,𝑁,

2

(𝑡𝑓 − 𝑡0)

𝑁∑︁
𝑖=0

D𝐿
𝑘𝑖𝜔𝑖 = J−1 (− [𝜔𝑘 × J𝜔𝑘] +

+ M𝑒𝑥𝑡
𝑘 +T𝑡ℎu𝑘

)︀
, 𝑘 = 0, . . . ,𝑁,

‖q𝑘‖ = 1, 𝑘 = 0, . . . ,𝑁,

0 ⩽ 𝑢𝑖𝑘 ⩽ 1, 𝑖 = 1, . . . , 6, 𝑘 = 0, . . . ,𝑁,

q0 = q𝑇𝐸𝐴
0 , �̄�0 = q̃𝑇𝐸𝐴

0 ∘ �̄�𝑜𝑟𝑏 ∘ q𝑇𝐸𝐴
0 ,

q𝑁 = q𝑇𝐸𝐴
𝑓 , �̄�𝑁 = q̃𝑇𝐸𝐴

𝑓 ∘ �̄�𝑜𝑟𝑏 ∘ q𝑇𝐸𝐴
𝑓 ,

(6)

где D𝐿
𝑘𝑖 — матрица дифференцирования Лобатто размерности (𝑁 + 1)×

× (𝑁 + 1), 𝑤𝐿
𝑖 — весовые коэффициенты в точках коллокации

Лежандра-Гаусса-Лобатто (LGL). В дальнейшем решения оптимизаци
онной задачи, полученные из уравнений (6), будем называть «гладкими»
траекториями, так как функция вектора угловой скорости имеет непре
рывные производные на всём временном отрезке.

Для решения задачи на оптимальность с функционалом (4) был вы
бран псевдоспектральный метод Радау. Выбор определён тем, что такой
функционал даёт решение для функции управления наподобие дискретных
включений ДО. Поскольку при выборе псевдоспектрального метода Лобат
то распределение точек коллокации LGL определено, то получить более
точное решение во времена включений двигателей не представляется воз
можным. Точки коллокации Лежандра-Гаусса-Радау (LGR) не включают
крайнюю правую точку рассматриваемого отрезка, и при этом производная
функции состояния, рассчитываемая в точках коллокации, для вычисле
ний использует точки коллокации и крайнюю правую точку. Это свойство
даёт возможность разделить исходный отрезок на несколько частей и вы
брать число коллокационных точек для каждого из отрезков для более
аккуратного решения, например, в периоды работы двигателей.
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Исходный временной отрезок 𝑠 = [𝑡0,𝑡𝑓 ] разделим на 𝑀 отрезков
разбиения [𝑠𝑚−1, 𝑠𝑚], 𝑚 = 1, . . . ,𝑀 . При этом выполняется следующее
выражение 𝑡0 = 𝑠0 < 𝑠1 < 𝑠2 < . . . < 𝑠𝑀 = 𝑡𝑓 , где 𝑠𝑚 — точки
разбиения. Определим следующие обозначения для параметров, соответ
ствующих каждому отрезку [𝑠𝑚−1,𝑠𝑚]: количество коллокационных точек
𝑁𝑚, при этом точка 𝑁𝑚 + 1 соответствует 𝑠𝑚; матрица дифференцирова
ния Радау размерностью 𝑁𝑚 × (𝑁𝑚 + 1) D𝑅

𝑚; веса интегрирования 𝑤𝑅
𝑚.

Нижний индекс «𝑚𝑖» у параметров будет означать 𝑖-ую точку на отрезке
𝑚. Тогда постановка задачи (5) при использовании мультиинтервального
псевдоспектрального метода Радау будет записана так:

𝑚𝑖𝑛 Φ =

𝑀∑︁
𝑚=1

𝑠𝑚 − 𝑠𝑚−1

2

𝑁𝑚+1∑︁
𝑖=1

6∑︁
𝑐=1

𝑢𝑖𝑐𝑤
𝑅
𝑚𝑖

,

2

𝑠𝑚 − 𝑠𝑚−1

𝑁𝑚+1∑︁
𝑖=1

D𝑅
𝑚𝑘𝑖

q𝑚𝑖
=

1

2
(q𝑚𝑘

∘ �̄�𝑚𝑘
−

− �̄�𝑜𝑟𝑏
𝑚𝑘

∘ q𝑚𝑘
), 𝑚 = 1, . . . ,𝑀, 𝑘 = 1, . . . ,𝑁𝑚,

2

𝑠𝑚 − 𝑠𝑚−1

𝑁𝑚+1∑︁
𝑖=1

D𝑅
𝑚𝑘𝑖

𝜔𝑚𝑖
= J−1 (− [𝜔𝑚𝑘

× J𝜔𝑚𝑘
] +

+ M𝑒𝑥𝑡
𝑚𝑘

+T𝑡ℎu𝑚𝑘

)︀
, 𝑚 = 1, . . . ,𝑀, 𝑘 = 1, . . . ,𝑁𝑚,

‖q𝑚𝑘
‖ = 1, 𝑚 = 1, . . . ,𝑀, 𝑘 = 1, . . . ,𝑁𝑚 + 1,

0 ⩽ 𝑢𝑐𝑚𝑘
⩽ 1, 𝑐 = 1, . . . , 6, 𝑚 = 1, . . . ,𝑀, 𝑘 = 1, . . . ,𝑁𝑚 + 1,

q11 = q𝑇𝐸𝐴
0 , �̄�11 = q̃𝑇𝐸𝐴

0 ∘ �̄�𝑜𝑟𝑏 ∘ q𝑇𝐸𝐴
0 ,

q𝑀𝑁𝑀+1
= q𝑇𝐸𝐴

𝑓 , �̄�𝑀𝑁𝑀+1
= q̃𝑇𝐸𝐴

𝑓 ∘ �̄�𝑜𝑟𝑏 ∘ q𝑇𝐸𝐴
𝑓 .

(7)

В дальнейшем решения оптимизационной задачи, полученные из
уравнений (7), будем называть «импульсными» траекториями, так как да
лее будут заметно конечное число периодов работы ДО.

Задачи НЛП (6) и (7) были решены численно в среде MATLAB при
помощи решателя задач НЛП — функции «fmincon», входящая в пакет
«Optimization Toolbox». Функция «fmincon» предлагает несколько методов
решения НЛП. Для решения задачи использовался метод последователь
ного квадратичного программирования.

Третья глава посвящена расчёту траекторий управления ориента
цией и результатам лётных испытаний. Для этого были определены ис
ходные данные, выбрана длительность проведения оптимального манёвра,
проведён анализ необходимости учёта гравитационного и аэродинамиче
ского моментов сил, посчитаны траектории разворотов и проведена их
верификации для дальнейших лётных испытаний.

Реализация алгоритма пространственного разворота непосред
ственно в бортовом компьютере невозможна из-за его вычислительной
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сложности. В этом случае возможны несколько вариантов выполнения
рассчитанного на Земле манёвра: слежение за рассчитанной траекторией;
включение двигателей по циклограмме управления.

Для того чтобы определить длительность проведения оптимального
манёвра, требовалось провести расчёт нескольких траекторий с разными
временами. Проведён поиск решений для шести случаев: 1375 с, 2750 с,
4125 с, 5500 с, 6875 с, 8250 с. В качестве начального приближения был
взят конечный поворот вокруг оси Эйлера между начальным и конечным
угловыми положениями МКС. Для каждого из случаев, описанных вы
ше, были получены «гладкие» траектории при решении задачи НЛП по
уравнениям (6). На рисунке 1 представлена оценка расхода топлива для
каждой из полученных траекторий. Как видно из рисунка, график расхода
топлива в зависимости от времени разворота убывает по гиперболическо
му закону. При увеличении времени свыше 5000-6000 с расход топлива
уменьшается незначительно, в то время как при уменьшении времени ни
же 5000 с оценка затраченного топлива за разворот начинает существенно
увеличиваться. Исходя из этого, примем длительность оптимального ма
нёвра равным ≈ 1,5 ч = 5400 с.
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Рис. 1 — График оценки расхода топлива от длительности манёвра

Требовалось найти решения для прямого и обратного разворотов.
Для обратного разворота начальные (q0, 𝜔0) и конечные (q𝑁 , 𝜔𝑁 ) усло
вия были поменяны местами. Для каждого из разворотов было получено
четыре варианта решения. По два варианта решения для прямого и обрат
ного манёвров было получено при решении задачи НЛП по формулам (6)
при использовании псевдоспектрального метода Лобатто. В дальнейшем
такие «гладкие» решения будут обозначатся индексом «а». Также по два
варианта решения для каждого манёвра было получено при решении
задачи НЛП по формулам (7) при использовании мультиинтервального
псевдоспектрального метода Радау. В дальнейшем такие «импульсные»
решения будут обозначаться индексом «б». На рисунках 2 изображены
графики изменения ориентации, которые представлены через углы Кры
лова в последовательности поворотов рысканье-тангаж-крен (слева), и
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графики изменения вектора собственной угловой скорости МКС (справа).
Сплошной и пунктирной линиями обозначены «гладкие» и «импульсные»
траектории соответственно. Отметим, что для решений, обозначенных «Ва
риант 1», характерны максимальные отклонения в канале крена на ≈ 20∘

, а в канале тангажа — на ≈ 45∘. Решениям, обозначенным «Вариант 2»,
характерны полные перевороты в канале крена на ≈ 360∘ , а в канале
тангажа — отклонения на ≈ 70∘.

Для первичной верификации траекторий всех восьми разворотов
было проведено математическое моделирование разворотов МКС на назем
ном комплексе отработки (НКО). НКО представляет собой комплексный
стенд, в котором используется реальная бортовая вычислительная маши
на с версией бортового программного обеспечения (ПО), использующейся
на борту МКС. Эта версия включает в себя логику управления в режиме
разворота по траектории. Также в ПО НКО реализованы модели динами
ки и кинематики углового и поступательного движения МКС, модели ДО,
модели датчиков угловой скорости, модель атмосферы Земли. Результа
ты моделирования на НКО показали значительную экономию топлива в
≈ 10 раз и ресурса ДО по сравнению со штатным алгоритмом разворо
та РС МКС.

Для последующей верификации рассчитанных траекторий было
необходимо провести статистическое моделирование, во время которого
проводится достаточно большое количество моделирований при задании
отклонений от исходных данных, использованных при расчёте. Результаты
были получены на комплексе «МКС-МА», разработанным специалистом
РКК «Энергии», в котором реализован бортовой алгоритм разворота в
режиме слежения за траекторией и используется другая более точная мо
дель атмосферы, чем на комплексе отработки. Вариации задавались по
следующим параметрам: начальная ориентация МКС в виде углов Кры
лова; начальная угловая скорость; матрица тензора инерции МКС; тяги
ДО; параметры модели атмосферы —C𝐹 и C𝑇 . Причём при задании вари
ации одному из параметров, остальные были неизменными и их значения
были равны исходным. Задаваемая вариация определялась случайным об
разом с равномерным распределением. Было проведено по 200 прогонов
моделирования при варьировании каждого из параметров для каждой
из траекторий. Таким образом, всего прогонов восьми траекторий бы
ло осуществлено 8000. Результаты выявили несущественные отклонения
от средних значений по расходу топлива и числу включений ДО. Таким
образом, рассчитанные траектории можно использовать при проведении
дальнейших лётных испытаний.
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Для того чтобы показать, что гравитационный момент сил позволя
ет экономить топливо ДО за счёт более эффективного углового разгона и
торможения МКС, было проведено сравнение двух траекторий длительно
стью 5400 с. В первом случае был проведён поиск решений задачи НЛП
по уравнениям (6). Второй случай отличается тем, что в уравнениях (6)
исключается внешний момент сил M𝑒𝑥𝑡. На рисунке 3 представлены мо
менты сил, действующие на МКС, где приняты следующие обозначения:
M𝑢

+ — управляющий момент сил в первом случае; M𝑢
— — управляющий мо

мент сил во втором случае; M𝑔𝑟𝑎𝑣 — гравитационный момент сил в первом
случае; M𝑔𝑦𝑟𝑜 = − [𝜔 × J𝜔]— гироскопический момент сил в первом слу
чае; M𝑠𝑢𝑚 = M𝑢

+ +M𝑔𝑟𝑎𝑣 +M𝑔𝑦𝑟𝑜 — сумма моментов сил в первом случае.
Как видно из графиков, при учёте гравитационного момента сил требуется
меньшее воздействие управляющего момента, а это впоследствии приво
дит к меньшему расходу топлива. В основном роль управления сводится
к приданию и гашению угловых скоростей в начале и конце манёвра, а
также поддержанию баланса между гравитационным и гироскопическим
моментами сил, действующих на орбитальную станцию. В дополнение для
каждой из траекторий была проведена оценка расхода топлива. Для пер
вого и второго случая были получены следующие оценки соответственно:
5.39 кг и 13.64 кг. Это показывает значительное влияние гравитации на
угловое движение МКС и необходимость её учёта.
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Рис. 3 — Внешние и управляющий моменты сил

17



Дополнительно из моделирования были получены углы приводов
поворотных элементов МКС в течение разворота для расчёта аэроди
намических характеристик моментов сил, а также получены итоговые
аэродинамические моменты сил относительно центра масс МКС. Полу
ченные значения значительно меньше управляющих и гравитационного
моментов сил (рис. 3) и не превышают 15 Н · м. Сложность получения
необходимых параметров для расчёта аэродинамических коэффициентов
вместе с незначительным влиянием на динамику разворота орбитальной
станции приводят к отсутствию необходимости учёта аэродинамических
моментов сил при поиске оптимальных траекторий разворотов МКС.

Графики компонент вектора управления «импульсных» траекторий
показали несколько участков активной работы двигателей, например, для
траекторий с переворотом по крену 5 участков, при этом без управления
по каналу крена. Было предположено, что существует последовательность
включений двигателей с определёнными длительностями работы, при
которых орбитальная станция произведёт требуемый пространственный
манёвр. После проведения ряда действий были получены циклограммы
включений двигателей для траекторий с переворотом по крену. Проведение
математического моделирования без учёта аэродинамических моментов
сил показало хорошие результаты по приведению орбитальной станции к
нужной ориентации, представленные в таблице 1, где ∆q— ошибка по углу
в конечной точке манёвра, ∆𝜔 — ошибка по угловой скорости в конечной
точке манёвра. Оценка возникающих нагрузок продемонстрировала, что
они не превышают 15% от предельно допустимых значений. В то же время
статистическое моделирование выявило существенное негативное влияние
вариаций в начальных условиях на результат проведения оптимальных
манёвров, при этом больше всего на успешность проведения разворота
влияют ошибки начальной ориентации и угловой скорости. Из чего мож
но сделать вывод, что использование циклограмм включений двигателей
невозможно без доработки бортового программного обеспечения.

Таблица 1 — Результаты оптимальных разворотов при управлении по
циклограмме включений двигателей

Разворот Расход топлива, кг ∆q, ∘ ∆𝜔, ∘/𝑐 Δ𝜔/𝜔𝑜𝑟𝑏

Прямой 1.32 1.68 0.0016 0.025
Обратный 1.11 4.68 0.0013 0.019

Первый этап проведения лётных испытаний было решено прове
сти без привязки к каким-либо динамическим операциям, например,
стыковкам/расстыковкам кораблей из соображений безопасности МКС.
Для прямого разворота 28 декабря 2018 г. была выбрана траектория «Вари
ант 1а», изображённая на рисунке 2, а для обратного 29 декабря 2018 г. —
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по траектории «Вариант 2а». Лётные испытания прошли штатно без заме
чаний. После испытаний был проведён анализ ТМИ, полученной во время
разворота, для сравнения данных об ориентации МКС с требуемой траек
торией, получения расхода топлива, циклограмм включений двигателей и
количества включений. Расход топлива и количество включений двигате
лей для каждой из траекторий представлены в таблице 2.

Таблица 2 — Сводная информация по расходу топлива и количеству
включений двигателей и сравнение со штатным алгоритмом

Разворот Расход топлива, кг Кол-во включений ДО

Опт. прямой 6.42 469
Опт. обратный 4.61 344

Штатный >50 >1800
Опт. без ТГК 9.55 416

Штатный без ТГК >180 >2500

Второй этап проведения лётных испытаний был проведён 5 апреля
2019 г. В рамках испытаний было решено не подключать двигатели ТГК
для того, чтобы проверить возможность использования траекторий в ситу
ациях, когда корабль отсутствует на СО1. Для этого была посчитана новая
траектория разворота с другой матрицей управления и другими начальны
ми, конечными условиями. Был выбран тип траектории 2а, изображённой
на рисунке 2, поскольку он показал себя более экономным по результатам
первого этапа лётных испытаний. Разворот был проведён штатно. Расход
топлива и количество включений двигателей представлены в таблице 2.

Результаты лётных испытаний показали существенную экономию
расхода топлива и количества включений двигателей по сравнению со
штатными алгоритмами разворота вокруг оси Эйлера.

В заключении приведены основные результаты работы, которые за
ключаются в следующем:

1. При помощи псевдоспектральных методов Лобатто и Радау по
ставленная задача оптимального по расходу топлива разворота
крупногабаритной космической конструкции при управлении на
ракетных двигателях была приведена к задаче нелинейного мате
матического программирования в нескольких вариантах. Кроме
того, в сформулированных уравнениях движения был добавлен
учёт гравитационного момента сил. Учитывая особенность метода
Радау, была получена возможность рассматриваемый временной
отрезок разбить на несколько подинтервалов, где есть необхо
димость получить более точное решение, например, в моменты
активных участков работы двигателей ориентации.

2. Для выполнения поставленных задач был разработан про
граммный компонент, позволяющий рассчитывать траектории,
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оптимизирующие расход топлива, задавая начальные, конечные
условия и время проведения переориентации орбитальной стан
ции. Программный компонент для решения задачи нелинейного
программирования использует решатель, который применяет ме
тод последовательного квадратичного программирования. Были
реализованы оба псевдоспетральных метода Лобатто и Радау, а
также мультиинтервальный метод.

3. При помощи разработанного программного компонента был по
лучен набор траекторий управления разворотом: «гладкие» и
«импульсные» траектории для прямого и обратного разворотов
с небольшим отклонением по крену; «гладкие» и «импульсные»
траектории для прямого и обратного разворотов с переворотом
по крену. Полученные траектории были преобразованы в на
бор кватернионов ориентации относительно орбитальной системы
координат в равностоящих точках при помощи полиномов Лагран
жа, которые в дальнейшем могут быть использованы на борту
Международной космической станции с помощью алгоритма раз
ворота по заданной траектории.

4. Функции вектора управления «импульсных» траекторий показали
конечное число активных участков работы двигателей. При помо
щи интегрирования компонент вектора управления, были получе
ны циклограммы включений двигателей, позволяющие провести
оптимальные по расходу топлива манёвры. Был проведён анализ
нагрузок на элементы конструкции Международной космической
станции при выполнении манёвров. Моделирование показало, что
возникающие нагрузки в критических узлах орбитальной станции,
которыми являются, например, места соединений солнечных бата
рей и радиаторов охлаждения, не достигают 15% от максимально
допустимых значений. Из чего можно сделать вывод, что при
выполнении оптимальных манёвров по циклограммам допустимо
отказаться от профиля включений двигателей Pulse-Train.

5. Результаты моделирования на наземном комплексе отладки и ста
тистического моделирования выявили существенное сокращение
расхода топлива (примерно в 10 раз) и количества включе
ний двигателей ориентации при переориентациях Международной
космической станции в сравнении с алгоритмом разворота по крат
чайшей траектории системы управления ориентацией российского
сегмента. Статистическое моделирование циклограмм включений
двигателей для выполнения оптимальных разворотов показало
необходимость задания высокой точности исходных параметров в
точке старта разворота, а в особенности точность начальной ориен
тации и угловой скорости Международной космической станции.

20



6. Проведен космический эксперимента на Международной косми
ческой станции. При его проведении выполнялись оптимальные
переориентации орбитальной станции. Результаты эксперимен
та показали применимость разработанных различных вариантов
«гладких» траекторий, а результаты по расходу топлива согласу
ются с результатами математического моделирования.
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